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研究成果の概要（和文）：本研究は、極超音速希薄風洞実験と粒子数値解析を行うことにより、極超音速希薄気
体空力現象の計測手法を確立し、物質表面係数及び希薄空力の速度比依存性を評価することによる希薄空力測精
度の向上を目的とする。本研究では、極超音速希薄風洞において液体窒素を用いた模型冷却システムを構築する
ことにより、速度比依存性評価が可能となった。また、粒子数値解析により速度比・表面係数依存性の高い透過
型圧力計測模型の形状最適化を行った。風洞試験と数値解析結果を比較検証した結果、速度比が高くなるほど、
圧力も高くなる依存性が判明した。

研究成果の概要（英文）：Rarefied aerodynamics need to be accurately estimated for super low altitude
 test satellites, planetary atmospheric entry, Air Breathing Ion Engine (ABIE), and so forth. This 
research aims to develop a measurement system for hypersonic rarefied aerodynamics and study 
rarefied aerodynamic dependence on speed ratio by carrying out both measurements in the hypersonic 
rarefied wind tunnel (HRWT) and direct simulation Monte Carlo (DSMC) numerical analyses. 
Lowering surface temperature results in lowering surface reflection speed, and thus, in order to 
improve the speed ratio in HRWT, we have first developed a cooling system for models using liquid 
nitrogen. Second, cooling pressure tube models have been tested in HRWT. Third, we carried out DSMC 
computations to investigate the dependence of tube pressure on speed ratio. We found that the speed 
ratio becomes two times higher in the HRWT test section with the cooling system, and pressure 
becomes higher along with the increase of speed ratio. 

研究分野： 航空宇宙工学

キーワード： 航空宇宙工学　希薄気体力学　希薄風洞　数値解析　DSMC　極超音速流

  ３版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
連続流領域と自由分子流領域の狭間である希薄気体領域の計測システムの確立は、両領域のモデルを結合する上
でも必要不可欠である。希薄空力特性は表面モデルに依存する。近年、表面モデルの物質依存性や気流組成依存
性は評価されつつあるが、速度比依存性に関しては計測データが乏しい。本研究では、世界に先駆けて希薄気体
の速度比依存性計測システムを構築し、速度比依存性解明に向けたデータ取得を行った。希薄空力特性の計測及
び数値計算の融合は、非常に独創的である。本研究によるデータの検証を進め、速度比依存性を解明することに
より、希薄流領域を利用する宇宙ミッションの空力特性予測の精度を高めることが期待できる。

※科研費による研究は、研究者の自覚と責任において実施するものです。そのため、研究の実施や研究成果の公表等に
ついては、国の要請等に基づくものではなく、その研究成果に関する見解や責任は、研究者個人に帰属します。
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１．研究開始当初の背景 

(1) 極超音速希薄気体における空力特性解明の需要が近年増加している。 

近年、超低高度衛星、惑星探査機大気突入、大気吸入型イオンエンジン(Air Breathing Ion 

Engine; ABIE)等において、高速希薄気体における空力特性解明の需要が増加している。
JAXA では，超低高度衛星や大気吸入型イオンエンジン実証試験等を計画しており、宇宙利用
の拡大を目指している。例えば、超低高度衛星は軌道高度 300 km ~ 150 kmにおいて秒速約
7 ~ 8 km で飛行し、平均自由行程が 2 桁変化するとともに空力係数が強く物質表面係数に依
存する。ミッションでは、抵抗係数で±10%、モーメント係数で±5%の精度で把握するのが
望ましいが、現状では物質表面熱適応係数の不確かさのために両係数とも±20%程度の精度で
ある。つまり、これらの精度を向上させるためには表面係数を±0.2 の精度で決定しなければ
ならず、その手段として機体形状に依存する不確実性除去のため「模型を使った直接計測」が
必要不可欠である。 

(2) JAXAにおいてマッハ数(M)10以上、クヌーセン数(Kn)0.1以上の流れを作り出す 100mm極
超音速希薄風洞(HRWT)が構築されており、表面係数の気流組成依存性・物質依存性の解明手
法は確立されつつあるが、速度比依存性については、評価手法が確立されていない。 

(3) 世界的に見ても表面係数の速度比依存性現象を解明するシステムが存在しないため、実験
と数値計算の双方のアプローチによる希薄空力特性速度比依存性評価システムの構築が必要不
可欠である。 

２．研究の目的 

 本研究は、極超音速希薄風洞実験と粒子数値解析を行うことにより、極超音速希薄気体空力
現象の計測手法を確立し、物質表面係数及び希薄空力の速度比依存性を評価することによる希
薄空力予測精度の向上を最終的な目的とする。大気突入カプセルや超低高度衛星に生じる空力
は物質表面係数に依存するため、数値解析のみで予測することは困難である。物質表面係数は
気流の組成・表面物性及び速度比に依存すると考えられている。 

 そこでより実飛行環境に近い速度比環境を実現することにより、希薄空力計測と粒子数値解
析の融合による手法を用いて極超音速希薄空力の速度比依存性を解明する。まず、極超音速希
薄風洞において速度比依存性評価システムを確立し、さらに、得られたデータを用いてより正
確で新しい表面モデルを構築することで、数値計算希薄空力予測の精度を向上させ、大気突入
カプセルや超低高度衛星等の軌道制御システムの信頼性の向上を目指すものである。 

３．研究の方法 

本研究は、過去に科研費を用いて遂行し
た研究成果を発展させるものであり、過
去の研究において開発された極超音希薄
風洞に必要最低限の装置、計測機器等を
追加・修正することで実験装置を構成し、
費用対効果の高い研究を狙ったものであ
る。 

(1) 極超音速希薄風洞において液体窒素を
用いた模型表面温度冷却システム設計・
開発を行う。 

(2) 極低温測温センサを用いた表面温度計
測システムを開発する。 

(3) 数種類のピトー管型模型の DSMC数値
解析を行い、希薄効果・表面温度依存性
を評価するための模型形状最適化を行う。 

(4) ピトー管型模型を用いた計測を行い、

 

図 1:HRWT模型冷却システム概略図 

  

図 2: HRWT模型表面温度冷却システム写真 



 

 

表面温度変化による速度比依存性を評価する。 

(5) DSMC 数値解析を行い、計測と数値解析を
融合することにより、拡散・鏡面反射比等，表
面係数の表面温度や材質に対する依存性を明ら
かにする。 

(6) 複数のインテーク型模型を用いた計測を行
い、DSMC 数値解析と融合することにより、
インテークの性能評価及び表面モデルの検証を
行う。 

４．研究成果 
(1) 極超音速希薄風洞において液体窒素を用い
た模型表面温度冷却システム設計・開発を行っ
た。 

液体窒素を用いた熱バランスを評価することに
より、必要な液体窒素流量とタンク容積を設計し、真空断熱容器・断熱排気用フランジを製作
した（図 1、図 2 参照)。液体窒素を流して冷却システムを試運転したところ、加圧無しにお
いても液体窒素が模型部を通過し、気化することなく排出用バルブまで冷却されていることが
確認された。 

(2) 極低温測温センサを用いた表面温度計測システムを開発した。 

極超音速希薄風洞用模型に適合するような極低温測温センサ(Pt-Co 測温抵抗体)を選定し、極
低温測温センサの購入、極低温測温センサ用フランジの製作、測温抵抗体用計器(MX100)の調
達を行った。試験部模型の液体窒素温度範囲の計測が可能なシステムを開発した。 

(3) 数種類のピトー管型模型の DSMC 数値解析を行い、希薄効果・表面温度依存性を評価する
ための模型形状最適化を行った。 

 図 3に希薄風洞試験部を模擬したピトー管(外径 Do=4 mm, 内径 Di=2 mm, 長さ L=56 mm, 表
面係数α=1.0)周り・内部の DSMC 数値解析結果を示す。図の通り、ピトー圧は約 27 Pa で一
定であり、従来のピトー管型では表面係数依存性・表面温度依存性が低いことが判明した。 

 一方、二重管透過型模型を用いた場合、表面係数依存性・表面温度依存性が高く、依存性を
評価しやすいことが判明した。図 4 に二重管透過型模型(外径 Do=6 mm, 内径 Di=2 mm, 長さ
L=58 mm, 表面係数α=1.0)周り・内部の DSMC数値解析結果を示す。圧力ポートを出口近傍の
53mm 位置とした場合、表面温度を冷却し、速度比を 1.4 から 2.1 に約 50%高くした場合、圧

 

図 3: ピトー管型の圧力分布の比較． 

 

図 4: 二重管透過型模型の圧力分布の比較． 

 

図 5: ピトー管型模型の圧力計測写真． 

 
図 6: 二重管透過型模型の写真 



 

 

力も 1.7倍程度高くなることがわかった。 

(4) 模型を用いた計測を行い、表面温度変
化による速度比依存性を評価した。 

①まず、二重管ピトー管型模型を設計・
製作し、液体窒素冷却有無にて圧力計測
を行った(図 5 参照)。DSMC 数値解析結果
の通り、表面温度冷却による圧力変化は
見られなかった。 

②次に、二重管透過型模型を設計・製作
し、液体窒素冷却有無にて圧力計測を行
った(図 6 参照)。模型は表面係数の影響を
評価するために金メッキコーティング
有・無のものを製作した。また、ヒータ
ーを加熱して淀み温度を 600 K 程度まで
高めることによって、速度比 1.4 から 3.0

までの変化を達成した。従って、希薄風
洞において速度比を最大で 2倍以上変化させるシステムが構築されたといえる。その結果を表
1に示す。速度比 1.4の場合、圧力は約 3 Paであるが、速度比 3.0では、圧力が 10以上となり、
速度比が高くなるほど、圧力が高くなる結果が得られた。 

③二重管透過型模型による圧力の速度比依存性の比較を図 7 に示す。速度比 Sr が高くなるほ
ど圧力も高くなる傾向は数値解析・計測結果ともに一致している。計測結果の方が速度比依存
性が高い結果となっているが、出口近傍の圧力ポート付近では圧力勾配が高く、計測による不
確実性が原因と考えられる。次に、圧力の表面係数依存性を図 8に示す。基本的には数値解析
結果と計測結果は一致しているが、本模型の形状・圧力計測箇所では、表面係数が 0.25〜1.0

の間では圧力の表面係数依存性が低く、表面係数評価は難しいことがわかった。 

(5) インテーク型模型を用いた計測を行い、DSMC 数値解析と融合することにより、インテー
クの性能評価及び表面モデルの検証を行った。 

①インテーク型模型を用いた数値解析 

インテーク型模型を用いた DSMC数値解析を出口透過率(ηe)、表面係数(α)をパラメータとし
てインテーク内部(出口近傍)の圧力を評価した。使用した模型形状の寸法を図 9 に示す。これ
までの結果と同様に出口透過率が 0の場合は、表面係数による圧力差は見られなかったが、出
口透過率 1の場合は、図 10の通り表面係数が 0.0から 1.0に変化するほどインテーク内部の圧
力が低くなる傾向が見られた。α=0.0 と 1.0 の比較では、圧力が最大で 13 Pa から 25 Pa 程度
まで変化し、2倍程度差が生じる結果が得られた。 

②インテーク型模型を設計・製作し、希薄風洞にて圧力計測を実施した。 

インテーク内部の表面特性が異なる金メッキコーティング有・無の 2種類の模型を製作した。

 

図 7: 二重管透過型模型による圧力の速度比依存
性の比較 

 
図 8: 二重管透過型模型による圧力の表面係数依存性の比較: T0=280 K(上)、T0=440 K(下) 

表 1：二重管透過型模型を用いた希薄風洞計測結果 

Case Coating mdot [g/s] P
0 
[kPa] T

0
 [K] LN

2
 P [Pa] S

r
 

A 金メッキ 0.08 (N
2
) 17.0 292 N/A 2.9 1.4 

B 無し 0.08 (N
2
) 16.7 284 N/A 3.0 1.4 

C 金メッキ 0.08 (N
2
) 17.0 292 Cooled 7.6 2.1 

D 無し 0.08 (N
2
) 16.7 284 Cooled 8.3 2.1 

E 無し 0.08 (N
2
) 19.2 435 N/A 3.5 1.8 

F 無し 0.08 (N
2
) 19.2 435 Cooled 10.4 2.8 

G 無し 0.08 (N
2
) 19.2 573 Cooled 11.0 3.0 

 



 

 

希薄風洞実験の写真を図 11 に示す。結果としては、コーティング無のケースは出口透過率 0、
1 の双方とも拡散反射(α=1.0)を仮定した数値解析結果と一致した。一方、金メッキコーティ
ングの影響はほとんど見られず、コーティング有無の差は有意には見られなかった。 

③DSMC数値解析結果と計測結果の比較を図 12に示す。 

出口透過率が高くなるほど、表面係数の依存性が高くなる結果が示されている。出口透過率 0

および 1にて実験結果は拡散反射の結果と良い一致を示している。金の表面係数は鏡面反射率
が SUS やアルミニウムと比べて高くなる文献結果があるが、メッキコーティングでは差が見
られなかった。メッキの薄さでは表面特性が変わらなかった可能性・模型の表面粗さの影響等
が原因として考えられる。 

(6) 今後の発展として、拡散反射比が高い表面係数が 0.5〜1.0 の材料が多いことから、表面係
数評価精度を高めるために、拡散反射比が高い領域の表面係数依存性が高い形状の最適化を行
う。冷却したケースのデータ数を増やすことによって、計測誤差の低減を図り、表面係数デー
タベースの高精度化を目指す。また、表面係数が既知の素材を用いて模型を製作することによ
って、表面係数の速度比依存性を評価することが可能になる。一方、表面粗さによる表面係数
への影響に関しても検証する必要がある。将来的には、これらの結果を踏まえて、極超音速希
薄領域における既存の表面モデルと比較検証することによって、新しい表面理論モデルを構築
し、粒子数値解析手法に導入することで理論モデルを工学応用レベルにまで引き上げることを
目指す。 

 

 

 

図 9: インテーク型模型の寸法図 

 
図 10: テストセクション(X=17mm)におけ
るインテーク模型内部の圧力分布：出口透
過率ηe=100%、表面係数α=1.0  

 
図 11: インテーク型模型の計測写真 

 
図 12: テストセクション(X=17mm)における
インテーク模型の圧力変化：出口透過依存性 
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